Maniobra de aterrizaje automática de una Cessna 172P modelada en FlightGear y controlada desde un programa en C by Rosa Triviño, Mario Benjamín de la et al.
Maniobra de aterrizaje automa´tica de una Cessna 172P
modelada en FlightGear y controlada desde un programa en C
Mario de la Rosa
Universidad de Sevilla, Camino de los descubrimientos s/n, 41092, mardeltri@gmail.com
Antonio J. Gallego
Universidad de Sevilla, Camino de los descubrimientos s/n, 41092, antgallen@gmail.com
Eduardo F. Camacho
Universidad de Sevilla, Camino de los descubrimientos s/n, 41092, efcamacho@us.es
Resumen
Es bien conocido que las maniobras de aterrizaje
y despegue son las ma´s complejas del vuelo de las
aeronaves. En efecto, un gran porcentaje de los
accidentes ae´reos se da en la ejecucio´n de estas
operaciones. Si adema´s se tiene en cuenta que la
mayor´ıa de estos accidentes se deben a errores hu-
manos, es evidente la necesidad de un control au-
toma´tico que garantice la correcta ejecucio´n de es-
tas fases de vuelo. En este art´ıculo se plantea una
estrategia de aterrizaje sencilla y eficaz que hace
uso de una estructura jera´rquica de controladores
PID. Para modelar la dina´mica de la aeronave se
empleara´ FlightGear, que es un simulador de vuelo
de co´digo abierto que ofrece un alto grado de real-
ismo. El sistema de control de vuelo (Flight Con-
trol System, FCS) se incluye en un programa en
C que se comunica con FlightGear mediante sock-
ets UDP. Para llevar a cabo esta maniobra se ha
desarrollado un sistema de guiado que se encarga
de enviar las consignas a los controles implemen-
tados. Finalmente, cabe destacar que el aterrizaje
se realizara´ en el aeropuerto de Sevilla con una
Cessna 172P.
Palabras clave: Controlador PID, Aterrizaje
automa´tico, FlightGear, Matlab, Simulink, Simu-
lacio´n en tiempo real
1 INTRODUCCIO´N
La correcta ejecucio´n de las maniobras de ater-
rizaje y despegue es clave tanto en la aviacio´n com-
ercial como en la general. Segu´n se indica en [2]
el 12 % de los accidentes de aviones comerciales
se dan en las maniobras de aterrizaje y ascenso
inicial, mientras que el 49 % se dan en la aproxi-
macio´n final y el aterrizaje. Con estas cifras queda
de manifiesto la necesidad del desarrollo de con-
troles automa´ticos para garantizar la seguridad en
estas fases de vuelo.
En la literatura se exponen estrategias de control
cuyo desarrollo depende de los para´metros con los
que se modelan la aeronave. Como ejemplo de
estos algoritmos se tiene [3], que usa un control
de seguimiento de modelo y control H∞ para el
control de una aeronave durante el aterrizaje. En
este caso se emplea el simulador de vuelo X-Plane
conectado con Matlab. De forma ana´logola, en
[5] se expone un sistema de control de aterrizaje
basado en inversio´n de la dina´mica y control H∞.
Finalmente en [1] se comparan tres controladores
basados en el espacio de estados (MPC, LQR y
LQR con planificacio´n de ganancias), adema´s en
este art´ıculo se trata co´mo realizar la comuni-
cacio´n entre Matlab y FlightGear.
En este art´ıculo se propone una estrategia de con-
trol jera´rquico basada en PID y aplicada a una
avioneta modelada en FlightGear. Se asume que
este programa es una caja negra para el programa
de control, tal y como lo ser´ıa un avio´n real. Esta
estrategia se beneficia del alto grado de realismo
proporcionado por FlightGear que usa modelos de
la dina´mica del vuelo realistas y altamente consol-
idados. Se trata de ecuaciones del movimiento no
lineales junto con modelos aerodina´micos comple-
jos.
El art´ıculo comienza presentando una descripcio´n
de FlightGear en la seccio´n 2. A continuacio´n, la
seccio´n 3 incluye una descripcio´n del sistema de
guiado empleado para la generacio´n de referencias
que recibe el sistema de control, cuya estructura
se detalla en la seccio´n 4. Con el fin de validar las
metodolog´ıas seguidas, la seccio´n 5 presenta los
resultados del vuelo de aterrizaje en FlightGear.
Finalmente, en la seccio´n 6 se exponen las conclu-
siones obtenidas.
2 MODELO FLIGHTGEAR
Este art´ıculo usa FlightGear no solo como una her-
ramienta de visualizacio´n sino tambie´n como una
herramienta de modelado. FlightGear es un sim-
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ulador de vuelo sofisticado, gratuito y completa-
mente de co´digo abierto. Este programa contiene
una gran variedad de modelos de aeronaves como
son: planeadores, helico´pteros, cazas y aviones
comerciales.
Actualmente FlightGear usa dos modelos de la
dina´mica del vuelo: JSBSIM y YAsim. As´ı mismo,
se utiliza un modelo de terreno, TerraGear, y
tambie´n se incluyen efectos atmosfe´ricos.
JSBSIM emplea la ecuacio´n de Newton para
obtener la aceleracio´n del centro de gravedad de
la aeronave con respecto un sistema fijo a Tierra
y con origen en el centro de la misma (Earth Cen-
tered Earth Fixed, ECEF):
bv˙CM/e = FA,T /m− (ωb/e + 2ωe/i)× vbCM/e (1)
donde bv˙bCM/e es la derivada respecto a los ejes
cuerpos de la velocidad del centro de masas re-
specto a los ejes ECEF, FbA,T es el conjunto
de fuerzas aerodina´micas y propulsivas en ejes
cuerpo, m es la masa de la aeronave, ωbb/e es la
velocidad angular de los ejes cuerpo respecto a los
ECEF expresada en ejes cuerpo, ωe/i es la veloci-
dad angular de los ejes ECEF con respecto a los
inerciales expresada en ejes cuerpo, y vbCM/e es la
velocidad del centro de masas respecto al sistema
ECEF expresado en ejes cuerpo
La aceleracio´n angular del sistema ejes cuerpo con
respecto a los ejes inerciales viene dada por la sigu-
iente relacio´n:
bω˙b/i = (J
b)−1
[
MbA,T − ωbb/i × Jbωbb/i
]
(2)
donde bω˙b/i es la derivada respecto a los ejes
cuerpo de la velocidad angular de los ejes cuerpo
respecto a los ejes inerciales, Jb es la matriz de
inercia expresada en ejes cuerpo, y MbA,T son
los momentos aerodina´micos y propulsivos en ejes
cuerpo.
Se puede encontrar ma´s informacio´n sobre el mod-
elado en [9] o en [8].
3 SISTEMA DE GUIADO
El sistema de guiado de la aeronave es el en-
cargado de establecer las consignas recibidas por
los controladores. En la figura 1 se muestra es-
quema´ticamente cuales son las entradas y sali-
das de dicho sistema. Se reciben dos entradas:
la posicio´n actual de la aeronave, que se actual-
iza continuamente, y los waypoints de paso, que
pueden definirse tanto online, como offline, en este
caso se empleara´ una planificacio´n estrate´gica.
En primer lugar, en la seccio´n 3.1, se establecera´n
los puntos de referencia y las consignas necesarias
Figura 1: Sistema de guiado
para poder realizar un aterrizaje en el aeropuerto
de Sevilla. Una vez definida la trayectoria, es nece-
sario implementar un mecanismo de guiado que
seleccione automa´ticamente el punto objetivo. El
funcionamiento del mismo se tratara´ en detalle en
la seccio´n 3.2.
3.1 Trayectoria de aproximacio´n
La trayectoria de aproximacio´n se definira´ a par-
tir de una serie de puntos de paso, waypoints,
que quedan definidos por su latitud, longitud y
altitud. Adema´s, a cada uno de ellos se le ha
asociado una velocidad, que sera´ la velocidad de
referencia desde dicho punto hasta el siguiente.
Ver figuras Cabe destacar que las trayectorias de
aproximacio´n de los aeropuertos espan˜oles esta´n
establecidas por ENAIRE. Dependiendo del sis-
tema disponible para realizar la aproximacio´n ex-
isten diferentes rutas a seguir. Por ejemplo, si se
utilizase ILS (Instrumental Landing System), la
trayectoria vertical a seguir ser´ıa la mostrada en
la figura 2 [4]. Sin embargo, en este art´ıculo, se re-
alizara´ una aproximacio´n visual, lo cual permitira´
definir la trayectoria libremente. De esta forma
se podra´ mostrar el funcionamiento de los distin-
tos controladores, haciendo as´ı el aterrizaje ma´s
atractivo desde el punto de vista del control.
Punto Latitud[◦] Longitud[◦]
Posicio´n inicial 37.426564 -6.014983
FAF 37.4175 -5.9925
Punto A 37.417663 -5.954661
Punto B 37.417839 -5.914728
Pista 37.417991 -5.887864
Tabla 1: Lista de waypoints (latitud y longitud)
Punto Altitud[ft] Velocidad[knot]
Posicio´n inicial 1000 85
FAF 1000 85
Punto A 700 80
Punto B 250 70
Pista 80 60
Tabla 2: Lista de waypoints (altitud y velocidad)
En la figura 4 se muestra el perfil de descenso que
se ha establecido. Inicialmente el avio´n se encuen-
tra en el punto “posicio´n inicial” a una altitud de
1000 ft con una velocidad de 85 knot, desde aqu´ı
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Figura 2: Senda de aproximacio´n con ILS
Figura 3: Puntos de paso proyectados
se dirigira´ al FAF (Final Approach Fix) a una al-
titud de 1000 ft y una velocidad de 85 knot. El
siguiente punto objetivo sera´ el punto A, al cual
se acercara´ a una altitud de 700 ft y una veloci-
dad de 85 knot. Una vez alcance este punto se
dirigira´ al punto B a una altitud de 250ft y una
velocidad de 70 knot. En el punto B cambiara´ el
control de la velocidad aerodina´mica, a partir de
este momento la velocidad aerodina´mica se con-
trolara´ con el cabeceo y se impondra´ la posicio´n
de palanca.
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Figura 4: Perfil de descenso
3.2 MECANISMO DE GUIADO
En esta seccio´n se definira´ el algoritmo de guiado
empleado, es decir, co´mo se determinan las
consignas a partir de la lista de waypoints y la
posicio´n de la aeronave.
3.2.1 Selector de waypoints
El selector de waypoints sera´ el encargado de se-
leccionar el waypoint objetivo. Para ello se calcula
la distancia hacia el punto siguiente y cuando la
misma es menor de 500 m, se selecciona el sigu-
iente waypoint de la lista. La distancia se ha cal-
culado como se indica a continuacio´n:
dwp =
√
x2 + y2 (3)
siendo
x = Rmer(φAC − φwp) (4)
y = Rnorm cos(φwp)(λAC − λwp) (5)
donde Rmer es el radio de curvatura del meridiano,
Rnorm el radio de curvatura normal, φAC y λAC
son la latitud y longitud de la aeronave(aircraft) y
φwp y λwp son la latitud y longitud del waypoint de
destino. Rmer y Rnorm son los radios de curvatura
a lo largo de lineas de latitud y longitud constantes
respectivamente. Las ecuaciones para su ca´lculo se
pueden consultar en el cap´ıtulo 4, seccio´n 4.1 de
[7].
Una vez seleccionado el waypoint se tendra´n las
coordenadas del punto objetivo, la altura y la ve-
locidad aerodina´mica de referencia.
Por u´ltimo cabe destacar que esta referencia de
altitud no es la que recibe directamente el contro-
lador. Esto se debe a que la tasa de variacio´n de
la referencia esta´ limitada con el objetivo de con-
seguir una respuesta del controlador ma´s suave y
precisa.
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3.2.2 Referencia de curso
La referencia de curso se debe calcular en funcio´n
de la posicio´n de la aeronave en cada momento.
En primer lugar se implemento´ un algoritmo que
calculaba el curso determinando la direccio´n de la
recta que une la aeronave y el punto objetivo, es
decir:
ψ = atan
(
Rnorm cos(φAC)(λwp − λAC)
Rmer(φwp − φAC)
)
(6)
Sin embargo este me´todo no proporcionaba un re-
sultado aceptable ya que pequen˜os errores en el
curso hac´ıan que la direccio´n de aproximacio´n a
la pista no fuese la que se buscaba. Adema´s,
cuando la aeronave se iba acercando al waypoint
objetivo, el curso comenzaba a variar de forma no-
table provocando que la avioneta oscilase al llegar
a cada waypoint.
Este problema fue solventado implementando un
me´todo de seguimiento basado en campos vecto-
riales [6]. El objetivo de este algoritmo es asociar
a la aeronave un vector de curso de referencia en
funcio´n de la posicio´n en la que se encuentra. Este
me´todo se describe en detalle a continuacio´n.
En primer lugar se determina el curso de la recta
que se desea seguir:
ψ12 = atan
(
y2− y1
x2− x1
)
(7)
siendo x2 e y2 las coordenadas del punto objetivo
y x1 e y1 las del waypoint anterior. En segundo
lugar se determina el error lateral:
elat = (x1− x)sin(ψ12) + (y − y1)cos(ψ12) (8)
siendo x e y las coordenadas de la aeronave.
Las coordenadas cartesianas se han obtenido a
partir de la latitud y la longitud tomando como
referencia el ARP(Airport Reference Point) del
aeropuerto de Sevilla.
x = Rmer(φ− φARP ) (9)
y = Rnorm(λ− λARP ) (10)
Por u´ltimo, la consigna de curso se calcula emple-
ando la siguiente expresio´n:
ψ = ψ12 − ψ∞ 2
pi
atan(Kpathelat) (11)
siendo ψ∞ y Kpath dos variables de disen˜o. La
primera hace referencia al valor del curso de aprox-
imacio´n a la recta cuando la aeronave se encuentra
muy alejada de la misma y Kpath define la suavi-
dad del acercamiento a la recta.
4 ESTRUCTURA DE CONTROL
Para controlar la aeronave se ha planteado una
estructura de control jera´rquica que cuenta con
dos capas: el controlador de alto nivel y el de
bajo. El primero recibe las consignas del sistema
de guiado es decir, la altitud, el curso y la veloci-
dad aerodina´mica. El segundo es el encargado de
garantizar el seguimiento de las referencias que el
controlador de alto nivel define: cabeceo y alabeo.
Figura 5: Sistema de control
En todos los controladores se ha implementado un
anti-windup para evitar que el te´rmino integral
aumente indefinidamente.
4.1 CONTROLADOR DE ALTO NIVEL
El controlador de alto nivel incluye tres contro-
ladores: el control de altitud, el control de curso
y el control de velocidad aerodina´mica. A contin-
uacio´n se detalla cada uno de ellos.
4.1.1 Control de altitud
El control de altitud recibe la referencia de altitud
y env´ıa al controlador de bajo nivel la referencia de
cabeceo. El me´todo utilizado para implementar el
PI ha sido de implementacio´n directa tal y como
se muestra en la siguiente relacio´n:
θref = θtrim + kp(ek +
T
Ti
Ik) (12)
siendo Ik el valor del te´rmino integral que se cal-
cula como se indica a continuacio´n:
Ik = Ik−1 + ek (13)
Como se observa, se ha incluido un te´rmino de
trimado con el objetivo de reducir el esfuerzo del
te´rmino integral. Este valor, θtrim, se calcula en
funcio´n de la velocidad de referencia.
θtrim = 0.002 · TAS2ref − 0.472 · TASref + 27.72
(14)
Los coeficientes de esta funcio´n cuadra´tica se
han obtenido ajustando la funcio´n a los valores
obtenidos en varias simulaciones para cruceros a
diferentes velocidades.
4.1.2 Control de curso
El control de curso se realiza con un PI que recibe
las sen˜ales del navegador y mantiene el curso
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impuesto enviando una consigna de alabeo. El
controlador implementado es un PI con imple-
mentacio´n directa:
φref = kp(ek +
T
Ti
Ik) (15)
Siendo Ik el valor del te´rmino integral que se cal-
cula como se indica a continuacio´n:
Ik = Ik−1 + ek (16)
4.1.3 Control de TAS
Para el control de la velocidad aerodina´mica ver-
dadera (True Airspeed, TAS) se han disen˜ado dos
controladores: uno para controlar la velocidad a
trave´s de la posicio´n de palanca (throttle) y otra
a partir del cabeceo.
Control de TAS con throttle
Se ha implementado un PI para controlar la ve-
locidad aerodina´mica con la posicio´n de palanca.
Las entrada de este controlador es la consigna de
velocidad del sistema de navegacio´n y la salida es
la posicio´n de palanca establecida. Se ha empleado
el me´todo de implementacio´n directa tal y como
se indica a continuacio´n:
δT,ref = kp(ek +
T
Ti
Ik) (17)
Siendo δT,ref la posicio´n de palanca de referencia
e Ik el valor del te´rmino integral que se calcula
como se indica en la siguiente expresio´n:
Ik = Ik−1 + ek (18)
Adema´s, para un mejor ajuste y relajar el trabajo
del integrador se ha calculado una funcio´n de tri-
mado tal que para cada velocidad de referencia se
obtiene una posicio´n de palanca determinada.
δT,trim = 5 · 10−5TAS2ref − 0.0061 ·TASref + 0.89
(19)
Estos coeficientes tambie´n se han calculado aju-
stando los valores obtenidos en simulaciones de
vuelo en crucero para diferentes velocidades.
Control de TAS con cabeceo
Con el objetivo de controlar la velocidad de de-
scenso en la u´ltima fase del aterrizaje se ha imple-
mentado este controlador que recibe la consigna
de velocidad aerodina´mica y establece un cabeceo
que permite alcanzar esa referencia. Se ha imple-
mentado un PI con el me´todo de implementacio´n
directa:
θref = θtrim + kp(ek +
T
Ti
Ik) (20)
siendo Ik el valor del te´rmino integral que se cal-
cula como se indica a continuacio´n: Ik = Ik−1+ek
y θtrim es el valor del cabeceo de trimado para
cada velocidad de referencia con un valor de throt-
tle de 0.1.
θtrim = −0.001TAS2ref − 0.05TASref + 7.5 (21)
4.2 Controlador de bajo nivel
En esta seccio´n se tratara´ el control de bajo nivel
que es el encargado de controlar las consignas de
alabeo y cabeceo.
4.2.1 Controlador de cabeceo
El controlador de cabeceo recibe las consignas
del control de altitud o del control de velocidad
aerodina´mica. Cuando el modo de vuelo es ater-
rizaje se utiliza este u´ltimo mientras que cuando
se vuela en crucero se reciben las consignas del
control de altitud. Para controlar el cabeceo se
ha implementado un PI con el me´todo de imple-
mentacio´n directa:
δe = kp(ek +
T
Ti
Ik) (22)
siendo Ik el valor del te´rmino integral que se cal-
cula como se indica a continuacio´n: Ik = Ik−1+ek
4.2.2 Controlador de alabeo
El controlador de roll recibe las sen˜al de referencia
del bloque de control de curso. Para controlarlo
tambie´n se ha empleado un PI con el me´todo de
implementacio´n directa:
δa = kp(ek +
T
Ti
Ik) (23)
siendo Ik el valor del te´rmino integral que se cal-
cula como se indica a continuacio´n: Ik = Ik−1+ek
5 RESULTADOS DE
SIMULACIO´N
Es esta seccio´n se incluyen y comentan los resul-
tados de la simulacio´n durante el aterrizaje de la
Cessna 172P en el aeropuerto de Sevilla. Hay
que tener en cuenta, que FlighGear tiene un mod-
elo del contacto con el terreno, por lo tanto es
necesario realizar la toma de contacto lo suficien-
temente suave como para que la aeronave per-
manezca intacta. Con la trayectoria implemen-
tada se consigue que la avioneta aterrice correcta-
mente y sin sufrir dan˜os.
En la figura 6 se muestra el seguimiento de la refer-
encia de velocidad aerodina´mica (True Airspeed,
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Figura 6: Seguimiento de la referencia de veloci-
dad durante el aterrizaje
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Figura 7: Seguimiento de la referencia de altitud
durante el aterrizaje
TAS). Se observa que el seguimiento de la veloci-
dad es adecuado, con sobreoscilaciones del orden
de 2 knot ≡ 3.7 km/h, que se van atenuando a
medida que el sistema alcanza el re´gimen perma-
nente. Cabe destacar que el cuarto tramo de la
referencia en velocidad no se sigue con la variacio´n
de la posicio´n de palanca si no con la variacio´n del
cabeceo. En efecto, en la figura 7 se observa que
no existe referencia de altitud en este tramo tem-
poral.
Con respecto al control de la altitud, el
seguimiento es muy satisfactorio con sobreoscila-
ciones de tan solo 8 ft ≡ 2.5 m.
El control del curso (ver figura 8) tambie´n se sigue
de forma suave, aunque se observan ciertas oscila-
ciones, cuyo origen se debe a la dina´mica del sis-
tema. En efecto, en avionetas con un solo mo-
tor de he´lice en el morro, la dina´mica lateral esta´
acoplada con la dina´mica longitudinal, concre-
mente los cambios de posicio´n de palanca provo-
can un alabeo. Esto es debido a la resistencia
aerodina´mica de la he´lice, que aumenta al aumen-
tar la velocidad de la misma. Esta resistencia
provoca un momento que es transmitido al fuse-
laje, resultando en un alabeo.
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Figura 8: Seguimiento de la referencia de curso
durante el aterrizaje
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6 CONCLUSIONES
En este art´ıculo se ha implementado la maniobra
de aterrizaje para la avioneta Cessna 172P con un
controlador PID y un modelo dina´mico de Flight-
Gear.
Con respecto al uso del modelo de FlightGear se
puede decir que aporta claras ventajas frente al de-
sarrollo del modelo matema´tico. Adema´s de que
se trata de un simulador consolidado y que aporta
buenos resultados, con su uso se evita tener que
calcular los para´metros aerodina´micos y propul-
sivos. Por otra parte, una gran ventaja consiste
en poder cambiar fa´cilmente el modelo de la aeron-
ave, lo cual permite comprobar la flexibilidad del
control disen˜ado. Adema´s se puede verificar la
robustez del mismo incluyendo viento en la simu-
lacio´n.
El controlador PID ha mostrado buenos resul-
tados teniendo en cuenta la simplicidad de esta
metodolog´ıa de control. Adema´s, el hecho de no
conocer los para´metros de la aeronave en cuestio´n,
hace que este controlador sea un muy buen can-
didato para el problema planteado. En las sim-
ulaciones se observa que para futuras revisiones
del control convendr´ıa incluir en el controlador
el acoplamiento existente entre el balance y la
posicio´n de palanca del motor.
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